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Resum
En este trabajo se pretende realizar el disen˜o de un microsate´lite mediante herramientas
de disen˜o asistido por ordenador (CAD) y el posterior ana´lisis del modelo. El objetivo
principal es realizar un disen˜o lo ma´s realı´stico posible que sea estructuralmente viable y
capaz de soportar las condiciones a las que se ve expuesto durante el lanzamiento.
Por ello se ha realizado un estudio del mercado actual, para dotar a la misio´n de com-
ponentes reales que cumplan los requisitos establecidos por e´sta y que conformaran la
carga u´til y los diferentes subsistemas: estructura, control de actitud, computacio´n, poten-
cia, control te´rmico y telecomunicaciones.
Mediante la herramienta CAD, mencionada anteriormente, se han disen˜ado los compo-
nentes con sus para´metros ma´s caracterı´sticos ya sean de forma o material. Este disen˜o
se ha acompan˜ado de la descripcio´n del funcionamiento de cada dispositivo adema´s del
rol que cumple en el conjunto del microsate´lite.
Seguidamente, una vez se ha obtenido el modelado de todos los componentes el ensam-
blaje definitivo del microsate´lite esta´ listo para su montaje y consecuentemente el modelo
final que se debe analizar.
En el ana´lisis se intentan simular las condiciones esta´ndar de un lanzamiento con la in-
tencio´n de comprobar la reaccio´n del disen˜o. Los primeros ca´lculos realizados nos han
llevado a la obtencio´n de resultados que no eran viables, en los que la estructura cedı´a
a los esfuerzos y resultaba dan˜ada. En consecuencia se han tomado medidas y se ha
procedido al refinamiento del modelo hasta hallar valores que sı´ fueran viables.
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Overview
This TFC consists in developing a microsatellite design using CAD tools (Computed Aided
Design) and its later analysis. The main goal is to complete a realistic structural design
such to support the extreme conditions it suffers during launch.
In order to achieve the proposed goals, nowadays market has been studied in order to
provide to the scientific space mission the best components which have to accomplish the
requirements imposed by this space mission. The components will form the payload and
the different subsystems: structure, attitude and orbit control, computation, power, thermal
control and communications.
By means of CAD tools, the components have been designed with their main shape and
material parameters. This design is accompanied by de description of the components
functioning and the role the play in the complete microsatellite.
Continuously, once the components models have been obtained the definitive assembly is
ready to be defined and consequently the model to be analyzed.
The standard launch conditions are simulated in the analysis in order to verify the design
reactions. The first calculations that are carried out give us non viable results in which the
structure suffers damage. So we have intervened in the design refinement until we have
got viable results.
A todos aquellos que en algu´n momento de mi vida han soplado aire fresco para
ayudarme a abrir mis alas y ası´ volar ma´s alto, ma´s lejos.
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1INTRODUCCI ´ON
El disen˜o completo de una misio´n espacial no es algo trivial. El proceso requiere la parti-
cipacio´n de una gran cantidad de colaboradores te´cnicos y de la dedicacio´n de un largo
perı´odo de tiempo. Segu´n la nomenclatura de la NASA, que se emplea el presente trabajo,
existen diferentes etapas para el desarrollo de una misio´n espacial. Son las siguientes:
Figura 1: Fases de una misio´n espacial segu´n la nomenclatura de la NASA.
Con todo esto queremos llegar a la resolucio´n del porque´ de este trabajo: El documento
que tienen en sus manos consiste en el ana´lisis preliminar de una misio´n espacial, es
decir en el desarrollo detallado de la primera etapa del esquema superior. Se ha logrado
un disen˜o preliminar de un sate´lite y todos los componentes que lo conforman para su
posterior estudio y ana´lisis.
Anteriormente en la EPSC un compan˜ero realizo´ la etapa Pre-Fase A. Jordi Borra`s [1] con
su TFC ”Disseny del bus d’un sate`l·lit cientı´fic en o`rbita de la Terra”definio´ los objetivos
ba´sicos de una misio´n que consiste en identificar los riesgos para los seres vivos que
supondrı´a el ambiente de radiacio´n espacial en un intervalo de tiempo del orden de an˜os
de una misio´n tripulada a Marte. Propuso y justifico´ el porque´ de la eleccio´n de la o´rbita
ma´s conveniente, adema´s de la descripcio´n parcialmente cuantitativa de los diferentes
subsistemas del sate´lite.
Tomando como base entonces dicho estudio, la Fase A que desarrollamos aquı´ consiste
en el disen˜o de todos y cada uno de los componentes que definen al sate´lite median-
te herramientas CAD (del ingle´s Computer Aided Design). Para ello ha sido necesario
primeramente tomar una decisio´n muy delicada: la eleccio´n del software (que tambie´n
comentaremos en esta introduccio´n).
Como podemos observar para realizar el disen˜o de los dispositivos debemos previamente
saber que´ dispositivos son necesarios montar en nuestra misio´n. Ası´ pues se ha realizado
paralelamente al estudio de la eleccio´n del software una bu´squeda de componentes. A
pesar de ser un trabajo acade´mico nos hemos propuesto modelar un disen˜o lo ma´s rea-
lista posible y para conseguirlo todos los componentes considerados en este trabajo se
encuentran disposinibles en el mercado actual de la tecnologı´a.
Esta bu´squeda se ha convertido en una de las etapas esenciales para el desarrollo de
este TFC. Queremos hacer hincapie´ en ella puesto que a pesar de ser una etapa esencial
y ocupar la mitad de tiempo dedicado al trabajo, podrı´a pasar desapercibida.
2 Estudio estructural de un microsate´lite
0.1. Bu´squeda de dispositivos para la definicio´n de la mi-
sio´n
Se podrı´a pensar que esta tarea ha sido sencilla puesto que los ca´lculos realizados en
el TFC de Jordi Borra`s reflejan las caracterı´sticas ba´sicas de los componentes que con-
forman los diferentes subsistemas. La dificultad aquı´ consiste en hallar un dispositivo real
creado ya por alguna empresa existente en el mercado actual que cumpla estas carac-
terı´sticas ba´sicas que requiere nuestra misio´n espacial.
Otra consideracio´n que debemos hacer es el hecho de no tratamos con un sate´lite normal
y corriente, sino con un microsate´lite, con todo lo que ello implica.
Existen muchos tipos de clasificaciones de los sate´lites, pero la que nos interesa es la
clasificacio´n segu´n la masa de estos. De acuerdo con esta clasificacio´n la palabra micro-
sate´lite implica una restriccio´n de masa de 10 a 100 Kg. Minimizar la masa de todos los
componentes se convierte entonces en un factor primordial a tener en cuenta a la hora
de la toma de decisiones. Adema´s los microsate´lites presentan una serie de ventajas y
limitaciones respecto a los grandes sate´lites que todos conocemos que son muy impor-
tantes de conocer para entender la idea global de la concepcio´n de la misio´n. Se muestra
a continuacio´n un cuadro resumen:
Beneficios Limitaciones
Reduccio´n del coste Capacidad limitada
Corto periodo de desarrollo Control limitado
Versa´til Vida u´til corta
Revitaliza comunidad cientı´fica Fiabilidad cuestionable
Aporta sencillez al disen˜o
Cuadro 1: Beneficios y limitaciones principales de los microsate´lites
Ası´ pues despue´s de una bu´squeda intensiva por medio del ordenador y de descubrir
empresas y agencias espaciales de todo el mundo algunas de las que podrı´an participar
en nuestra misio´n son las siguientes:
Figura 2: Participantes de la misio´n espacial.
30.2. Bu´squeda del software adecuado para el disen˜o y
ana´lisis del sate´lite
La decisio´n ma´s crı´tica e importante del trabajo ha sido precisamente la eleccio´n del
software adecuado para el disen˜o y posterior ana´lisis del sate´lite. Existen muchos factores
a tener en cuenta aquı´.
El software debı´a ser de fa´cil acceso, puesto que estamos hablando de un trabajo acade´mi-
co y las herramientas de las que disponemos son limitadas. A su vez es muy importante
que el programa fuera user-friendly puesto que cabe considerar la variable de tiempo en
el que el alumno tardarı´a en dominar el programa.
A nivel ma´s te´cnico, debı´amos comprobar tambie´n los requisitos que impone el software
y comprobar que nuestro hardware cumpliera con todos ellos, sino el correcto funciona-
miento de la aplicacio´n serı´a imposible.
Nos hemos encontrado con un verdadero trabajo de ingenierı´a, debı´amos responder a
muchas preguntas que constantemente surgı´an:
• ¿Acceso a versio´n completa del software?
• ¿O so´lo a versiones limitadas?
• ¿Utilizar un u´nico software que integre las dos opciones que necesitamos: disen˜o y
ana´lisis?
• ¿O utilizar varios softwares?
• En este u´ltimo caso, necesitamos softwares que nos ofrezcan interoperatividad.
• ¿Que´ tipo de formato u´til de los datos requieren? ¿Inputs, outputs?
Y a pesar de haber respondido correctamente a todas ellas, con frecuencia nos hemos
equivocado. De hecho a pesar los resultados obtenidos en la pra´ctica no siempre resulta-
ban ser los deseados.
De todos los programas disponibles en el mercado para lograr nuestros objetivos hemos
preseleccionado 3:
• VisualFEA: software libre coreano.[2]
• GiD: desarrollado por CIMNE.[3]
• Catia V5R16, desarrollado por Dassault Systems.[4]
Finalmente, despue´s de probar estos 3 softwares diferentes el u´ltimo de ellos ha resultado
ser el ma´s adecuado. Por ello creemos imprescindible dedicar un capı´tulo exclusivo a la
presentacio´n de este programa.
4 Estudio estructural de un microsate´lite
Figura 3: Logotipos de los softwares propuestos.
Llegados a este punto podemos definir los contenidos de este documento de una manera
sencilla, no pudiendo avanzar ningu´n paso sin tener completamente terminado el anterior.
Aunque durante la realizacio´n del trabajo se haya seguido una estructura no linial, es
decir, el hecho de obtener resultados no deseados en el ana´lisis final nos ha llevado a un
refinamiento del disen˜o principal del microsate´lite.
En resumen podemos estructurar este trabajo de la siguiente forma:
• Pasos previos: Bu´squeda de dispositivos reales y de software.
• Capı´tulo 1: Descripcio´n de Catia V5R16 y de su metodologı´a de trabajo.
• Capı´tulo 2: Descripcio´n de los subsistemas del sate´lite y del disen˜o los diferentes
dispositivos que forman parte de cada uno de ellos.
• Capı´tulo 3: Descripcio´n del ensamblaje de todos los dispositivos y aspecto definitivo
del sate´lite.
• Capı´tulo 4: Ana´lisis del sate´lite y visualizacio´n de los resultados obtenidos.
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CAP´ITULO 1. DESCRIPCI ´ON DEL SOFTWARE
1.1. Introduccio´n
Nos parece imprescindible un capı´tulo que describa los diferentes pasos que hemos se-
guido para lograr los objetivos propuestos en este trabajo: el disen˜o de un microsate´lite;
con todo lo que esta idea implica, y su correspondiente ana´lisis.Esto se hara´ presentando
la multitud de posibilidades que nos ofrece el software elegido.
En nuestro caso, por sus grandes ventajas hemos escogido el programa CATIA V5R16
desarrollado por Dassault Systems[4] (primer proveedor de soluciones informa´ticas 3D
para la gestio´n del ciclo de vida del producto (Product Lifecycle Management o PLM)).
CATIA ma´s que una herramienta de aplicacio´n especı´fica es un conjunto de utilidades
que asisten al ingeniero en las distintas fases que conducen a la concepcio´n y fabricacio´n
de un nuevo producto, idea que veremos reflejada en el me´todo de trabajo aplicado a
nuestro microsate´lite.
Principalmente podemos dividir este trabajo en tres fases distintas:
• La primera de ellas consiste en el modelado de cada uno de los componentes em-
barcados que conforman los diferentes subsistemas del microsate´lite a partir de
los dispositivos reales seleccionados previamente del mercado actual. Para lograr
tal meta utilizamos el mo´dulo meca´nico Part Design (para construir so´lidos) o el
mo´dulo de forma Generative Shape Design (para construir superficies).
• Una vez disen˜ados todos los componentes, la segunda fase consiste en el ensam-
blaje final del microsate´lite. Es decir a trave´s del mo´dulo meca´nico Assembly Design
insertamos todos los dispositivos en un mismo archivo y mediante restricciones que
imponemos definimos la posicio´n final que cada uno de ellos ocupara´.
• La tercera y u´ltima fase consiste en realizar un estudio estructural del disen˜o defini-
tivo conseguido en la fase anterior, y de esta manera ver co´mo reacciona el modelo
ante los diferentes esfuerzos a los que es sometido. Esto lo hacemos en el mo´dulo
de ana´lisis y simulacio´n Generative Structural Analysis.
1.2. Interfaz CATIA v5R16
Antes de proceder a la presentacio´n de los distintos mo´dulos de CATIA V5R16 es ba´si-
co mostrar una visio´n abreviada de los elementos principales del menu´ del programa y
ası´ entender la forma en que se ha trabajado.
El entorno de trabajo de CATIA, como hemos comentado anteriormente, se basa en di-
ferentes mo´dulos clasificados segu´n los distintos a´mbitos de la ingenierı´a que abarca el
software, a los que podemos acceder a trave´s del menu´ principal del programa. Una vez
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escogido el mo´dulo en el que deseamos trabajar, lo seleccionamos y entramos en un en-
torno de trabajo especı´fico, llamado workbench, con paletas de herramientas particulares
para dicho mo´dulo (evitando ası´ interferencias de conceptos entre los mo´dulos).
Figura 1.1: Menu´ principal de CATIA
En la imagen anterior podemos ver los diferentes a´mbitos de la ingenierı´a que ofrece CA-
TIA V5R16 en el desplegable principal y sus correspondientes mo´dulos en el desplegable
secundario. Para hacer hincapie´, resaltamos algunos de los mo´dulos utilizados para este
proyecto.
La apariencia ba´sica del workbench en CATIA se muestra a continuacio´n. Este es el en-
torno en el que desarrollaremos la mayorı´a de acciones. Independientemente del mo´dulo
en el que estemos trabajando siempre encontraremos los siguientes elementos en la pan-
talla:
• La Barra de menu´s contiene todos los desplegables que nos permiten acceder a
los comandos del programa (la mayorı´a de ellos esta´n representados por un icono
especı´fico).
• El ´Arbol de geometrı´a muestra los elementos geome´tricos, operaciones, elementos
de referencia, que definen al documento mediante una estructura jera´rquica. Una
de las grandes utilidades del a´rbol es acceder, adema´s de aislar/visualizar/esconder
parcialmente los elementos para facilitar el tratamiento de un disen˜o complejo.
• Los planos XY, ZY, ZX son los que permiten orientar los elementos a dibujar, ası´ co-
mo algunas de las operaciones que realizamos.
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• Las Paletas de herramientas agrupan comandos del programa en distintas barras
de herramientas, cuyo contenido depende del mo´dulo en el que estemos trabajando
(Estas son los comandos especı´ficos de cada mo´dulo). Dichos botones nos permi-
tira´n realizar acciones para modificar el disen˜o meca´nico.
• El Compa´s es una herramienta que nos permite mover y manipular objetos.
Figura 1.2: Elementos principales del workbench
Esta pantalla de workbench que acabamos de presentar es en la que trabajaremos casi
todo el tiempo, pero no siempre. Sera´ necesario que la alternemos con la pantalla de
Sketch que describimos a continuacio´n.
Figura 1.3: Pantalla de Sketch
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1.2.1. Sketch
La idea principal de este concepto es el boceto. La geometrı´a ma´s ba´sica sera´ repre-
sentada aquı´: puntos y lı´neas en 2D para su posterior tratamiento con las herramientas
caracterı´sticas de cada mo´dulo. A esta geometrı´a ba´sica se le da taman˜o y situacio´n es-
pacial en esta pantalla. Un ejemplo de Sketch serı´a la Figura 1.3.
1.3. Mo´dulo meca´nico: Part Design
El mo´dulo Part Design hace posible el disen˜o preciso de piezas meca´nicas 3D mediante
una interfaz muy intuitiva y flexible. Basa su forma de trabajo en la aplicacio´n de comandos
simples sobre diferentes sketches o sobre superficies para la creacio´n de los modelos.
Algunos de ellos son los siguientes:
• Barra de herramientas basa en sketch: extrusiones, revoluciones, creacio´n de agu-
jeros,
• Barra de herramientas basada en superficies: aristas bordeadas, uniones, vaciados
de piezas,
• Barra de herramientas de transformaciones: translaciones, rotaciones, simetrı´as,
matrices,
• Barra de herramientas de operaciones booleanas: sumas y restas de so´lidos, cortes
e interseciones,
Figura 1.4: Barras de herramientas principales del mo´dulo Part Design
Por definicio´n el archivo que creamos mediante este mo´dulo tiene la extensio´n *.CATPart,
este contiene inicialmente un cuerpo llamado Body (la pieza disen˜ada) al que podemos
aplicar diferentes tipos de materiales. Es posible an˜adir en un mismo archivo *.CATPart
tantos Bodies (so´lidos) o Geometrical Sets (superficies) como queramos, para ası´ aplicar
diferentes caracterı´sticas a cada uno de los cuerpos integrantes de la pieza.
Es muy importante ser consciente que CATIA permite la interoperatibilidad entre distintos
mo´dulos sean o no del mismo a´mbito. Durante el proceso de creacio´n de una pieza 3D
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meca´nica es indistinto trabajar simulta´neamente entre los mo´dulos Part Design y Gene-
rative Shape Design (incluyendo todas las operaciones dentro de un mismo cuerpo) que
trabajar con varios Bodies o Geometricals Sets. Resumiendo esta aplicacio´n ofrece un
ambiente de disen˜o intuitivo con mu´ltiples metodologı´as de disen˜o.
1.4. Mo´dulo de forma: Generative Shape Design
El presente mo´dulo permite un modelado ra´pido mediante estructuras ala´mbricas y su-
perficies. GSD es obviamente uno de los mo´dulos ma´s potentes de CATIA por el extenso
rango de operaciones que permite realizar con la combinacio´n de los comandos disponi-
bles. Existen diversas posibilidades de creacio´n de un mismo disen˜o final. Adema´s tam-
bie´n nos ofrece la posibilidad de un modelado hı´brido conjuntamente con otros mo´dulos,
como por ejemplo el Part Design.
A continuacio´n igual que hemos hecho en el mo´dulo anterior explicamos las paletas es-
pecı´ficas:
• Barra de herramientas ala´mbricas: permite la creacio´n de lı´neas, planos, y todo tipo
de operaciones entre ellas, combinaciones, proyecciones, intersecciones,
• Barra de herramientas de superficies: con ella realizamos extrusiones, translacio-
nes, rellenamos contornos, creamos multisecciones y una de las herramientas ma´s
potentes de CATIA, los sweeps, con los que podemos crear infinidad de tipos de
superficies.
• Barra de herramientas de operaciones: nos permite unir superficies sean o no coin-
cidentes en sus extremos, intersecciones, redondeos, extraccio´n de aristas,
Figura 1.5: Barras de herramientas principales del mo´dulo Generative Shape Design
Al igual que el mo´dulo anterior, el archivo creado en GSD es tambie´n un archivo de exten-
sio´n *.CATPart.
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1.5. Mo´dulo meca´nico: Assembly Design
El mo´dulo Assembly Design es el que nos permite realizar el ensamblaje final de todos los
dispositivos disen˜ados para la confeccio´n del microsate´lite. Obviamente la caracterı´stica
principal es la operatibilidad conjunta con el resto de mo´dulos para poder cargar a su
fichero *.CATProduct todos los disen˜os *.CATPart.
La meca´nica de trabajo es muy sencilla. El primer paso consiste en cargar todas las piezas
que se desean ensamblar en el archivo. A continuacio´n se debe explotar el conjunto para
que CATIA reparta automa´ticamente las piezas por el espacio evitando que unas oculten
a otras. Una vez realizada esta operacio´n se elije una pieza principal que se fijara´ en el
espacio para ası´ poder definir todas las dema´s restricciones de otras piezas con respecto
a esta pieza principal.
Los comandos ma´s utilizados son los siguientes:
• Barra de herramientas de la estructura de product: a trave´s de esta barra podemos
insertar nuevas piezas a crear o importar piezas disen˜adas con anterioridad.
• Barra de herramientas de movimiento: gracias a ella podemos explisionar las dife-
rentes piezas del ensamblaje, moverlas y manipularlas por el espacio,
• Barra de herramientas actualizar: barra esencial en los ensamblajes dado que ca-
da vez que apliquemos una restriccio´n debemos actualizar el modelo para ver los
resultados de nuestra imposicio´n.
• Barra de herramientas de restricciones: nos permite montar completamente el en-
samblaje, fijando una pieza en el espacio, haciendo coincidencias entre caras, pla-
nos o ejes de las piezas, restringiendo distancias y a´ngulos,
Figura 1.6: Barras de herramientas principales del mo´dulo Assembly Design
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1.6. Mo´dulo de ana´lisis y simulacio´n: Generative Struc-
tural Analysis
Llegados a este punto y para finalizar la descripcio´n del software describimos el u´ltimo
mo´dulo utilizado: Generative Structural Analysis que permite realizar un ana´lisis ra´pido,
no por eso simple, del disen˜o 3D. Este mo´dulo presenta varios productos:
• GPS: Generative Part Structural Analysis, prerrequisito de ana´lisis para el resto
de productos. Realiza las funciones ba´sicas del mo´dulo presentado para obtener
informacio´n sobre el comportamiento meca´nico.
• EST: Elfini Structural Analysis efectua pre y post procesos avanzados y resuelve.
• GAS: Generative Assembly Structural Analysis proporciona ana´lisis de esfuerzos
y vibraciones para las piezas de los ensamblajes integrando especificaciones de
disen˜o y simulacio´n.
• GDY: Generative Dynamic Response Analysis da acceso a las funcionalidades de
los ca´lculos dina´micos.
Dependiendo del estudio que queramos realizar y las cargas y limitaciones que le im-
pongamos utilizaremos unos comandos o otros. De la gran cantidad que nos ofrece este
mo´dulo describiremos so´lo los ma´s importantes que hemos utilizado para nuestro estudio:
• Barra de herramientas model manager: a trave´s de esta barra podemos controlar
los elementos de la malla, las propiedades de los elementos, el material aplicado
• Barra de herramientas de grupos: nos permite agrupar puntos, lı´neas, componentes
para hacer realizar operaciones independientes con ellos.
• Barra de herramientas de material: barra esencial para definir un material a los
componentes y poder aplicarles ası´ propiedades.
• Barras de herramientas de restricciones y cargas: esta barra nos permite cargar
nuestro modelo con restricciones de movimiento, anclajes, etc Adema´s de darnos
la opcio´n de aplicar cargas, presiones, fuerzas distribuidas, aceleraciones, entre
otros.
• Barra de herramientas compute: una vez nuestro modelo este cargado, con las pro-
piedades definidas y mallado procedemos al ca´lculo con este boto´n. Dependiendo
de la complejidad del modelo esta operacio´n tardara´ ma´s o menos.
• Barras de herramientas de imagen: para visualizar los diferentes tipos de resulta-
dos que hemos calculado, el mo´dulo nos ofrece esta serie de botones. Podemos
por ejemplo ver los esfuerzos, la malla, la deformacio´n obtenida, visualizar despla-
zamientos, etc.
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• Barra de herramientas de ana´lisis: gracias a esta barra podemos animar el modela-
do, buscar ma´ximos, mı´nimos, crear planos de corte para poder visualizar mejor el
interior de la pieza, etc.
• Barra de herramientas de respuesta analı´tica: esta barra nos permite recoger la
informacio´n calculada en un archivo .xml o .txt
Figura 1.7: Barras de herramientas principales del mo´dulo Generative Structural Analysis
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CAP´ITULO 2. DESCRIPCI ´ON DE LOS
DISPOSITIVOS EMBARCADOS
2.1. Introduccio´n
Una vez presentado el software que sera´ utilizado para realizar el disen˜o y el posterior
ana´lisis, es imprescindible describir los diferentes dispositivos que conformara´n los subsis-
temas de nuestro microsate´lite. Es precisamente este el propo´sito del presente capı´tulo:
la descripcio´n minuciosa de todos los dispositivos embarcados; sin olvidarnos en ningu´n
momento que todos ellos son dispositivos reales previamente seleccionados de la oferta
del mercado actual segu´n los requisitos y exigencias de nuestro sistema.
Existe un factor clave que influira´ en la eleccio´n y disen˜o de todos los dispositivos em-
barcados, precisamente el hecho de tratarse de un microsate´lite nos limita el peso a un
ma´ximo de 100Kg. Es nuestro deber, entonces, optimizar la construccio´n de este maximi-
zando su volumen u´til y encontrar dispositivos de dimensiones reducidas que satisfagan
los requisitos de nuestra misio´n.
El primer paso que debemos dar ha de ser la correcta eleccio´n del tipo de sate´lite. Existen
dos opciones, la primera de ellas es un sate´lite estabilizado en 3 ejes y la segunda un
sate´lite spinner; puesto que la misio´n requiere un cierto control de actitud no su puede
usar un sate´lite no estabilizado. Esta u´ltima es la ma´s interesante para la misio´n debido al
gran abanico de facilidades que nos brinda.
Una de las razones que nos ha llevado a la seleccio´n del modelo spinner para nuestro mi-
crosate´lite es la capacidad de conseguir rigidez girosco´pica, mediante su forma cilı´ndrica y
la evaluacio´n de sus correspondientes momentos de inercia, logrando ası´ adquirir estabi-
lidad para el sistema y minimizar la complejidad del subsistema de control de actitud. Los
sate´lites spinner utilizan el movimiento angular de su cuerpo giratorio para proporcionar
estabilidad de giro.
Au´n sabiendo que los sate´lites estabilizados en 3 ejes tienen una mayor capacidad de
generacio´n de energı´a ele´ctrica, puesto que las celdas solares se aprovechan un 100 % -
contrariamente en los spinners este aprovechamiento resulta so´lo de un 33 %-; la sencillez
en el disen˜o de los spinners es un factor decisivo para nuestro trabajo.
Y para comprobar que esto es veraz se muestra a continuacio´n una tabla con todos los
dispositivos organizados segu´n la pertenencia a un subsistema u otro, las unidades nece-
sarias a montar en el microsate´lite, adema´s de la masa de cada uno de ellos.
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Subsistema Dispositivo Unidades Masa(kg)
Carga u´til Contador ce´lulas 1 4
Secuenciador ADN 1 6
Estructura Chasis 1 38
Control actitud Startracker 1 0,425
Giroscopio 2 9,4
Motor 2 0,79
Tanque combustible 2 5
Computacio´n Procesador 1 1,7
Memoria 1 0,8
Potencia Paneles Solares 1 1,85
Unidad de potencia 1 8
Control te´rmico Radiador 3 0,6
Sensor te´rmico 3 0,003
Telecomunicaciones AGE 1 6
AGB 2 0,16
Transmisor 1 0,42
Receptor 1 1
Otros 2,1
MASA TOTAL 86,248
MASA TOTAL + 10 % 94,873
Cuadro 2.1: Resumen de los dispositivos embarcados
2.2. Disen˜o de los dispositivos de la carga u´til y experi-
mentos que realizan
La razo´n de ser de nuestra misio´n espacial es la realizacio´n de dos experimentos inde-
pendientes para comprobar los efectos de la radiacio´n interplanetaria sobre generaciones
consecutivas de muestras celulares de levadura (Saccharomices Cerevisiae) en funcio´n
de los diferentes tipos de apantallamiento de la radiacio´n, de la o´rbita y de la duracio´n de
la misio´n. Veamos a continuacio´n los dispositivos especiales para cada uno de los dos
experimentos:
2.2.1. Contador de ce´lulas
El primer experimento que realizaremos consiste en el conteo de las ce´lulas de levadura
despue´s de su exposicio´n a la radiacio´n interplanetaria (este microorganismo ha sido
seleccionado para realizar el experimento por ser uno de los ma´s utilizados en biologı´a
celular a causa de su gran analogı´a con organismos superiores como el ser humano),
para ello la empresa norteamericana New Brunswick Cientific Co.[5] ha desarrollado una
herramienta automa´tica muy potente que no requiere de calibracio´n ni mantenimiento: el
Nucleocounter YC-100.
Su funcionamiento ba´sico consiste en el conteo de nu´cleos celulares mediante la te´cni-
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ca convencional de reconocimiento de ima´genes. Es preciso en una primera fase romper
las paredes celulares mediante reactivos para liberar ası´ los nu´cleos. Una vez libres estos
nu´cleos son tintados fluorescentemente con yoduro de propidio para una toma correcta de
las ima´genes y ası´ proceder al ana´lisis final que se realizara´ en 30 segundos. A continua-
cio´n podemos observar el disen˜o creado mediante el software escogido y comparar con
la imagen real del dispositivo. La tabla siguiente muestra sus caracterı´sticas principales.
Figura 2.1: Disen˜o del contador de ce´lulas: virtual vs. real
Componente Dimensiones(cm) Masa (Kg) Margen de Temperatura
Contador ce´lulas 38,1 L x 22,1 D x 25,9 H 4 15 oC - 35oC
Cuadro 2.2: Caracterı´sticas principales del contardor de ce´lulas
2.2.2. Secuenciador de ADN
El principal motivo de la eleccio´n de este componente es su capacidad de operar in-
dependientemente de la intervencio´n humana. Ası´ es el secuenciador desarrollado por la
empresa norteamericana 454 Life Science Corp.[6]. Utiliza un me´todo innovador mediante
el cual se obtienen secuencias completas de genoma a trave´s de sı´ntesi en aproximada-
mente unas 4 horas.
Extraemos un fragmento del TFC en el que nos hemos basado para entender mejor este
segundo experimento que presentamos:
”Primero se obtiene la muestra a analizar, se lisan las paredes celulares i se separa el
ADN -todos estos procesos se pueden hacer de manera automa´tica con muchos tipos de
secuenciadores disponibles en el mercado-. Una vez realizado todo esto, el ADN es rompe
en fragmentos de medida aleatoria, a los cuales se an˜adira´n adaptadores moleculares
para fijar los fragmentos en depo´sitos minu´sculos con una capacidad de unos 75 picolitros;
de esta manera se asegura que en cada uno de los 16 millones de depo´sitos se ha fijado
un u´nico fragmento. Una vez realizado esto, se hacen circular perpendicularmente a la
placa emulsiones con nucleobases marcadas con enzimas especı´ficas que se separan
de la base cuando esta se une al fragmento de ADN. En el proceso de separacio´n es
emite un foto´n que se detecta mediante una ca´mara CCD. Ası´ se obtienen secuencias de
sı´ntesis de hasta 100 bases. Dado que los fluidos utilizados pasan a trave´s de la placa
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por capilaridad, parece que deberı´a funcionar bien en condiciones de microgravedad. Una
vez obtenidas las secuencias de sı´ntesis, un programa de montaje geno´mico se encarga
de determinar la secuencia completa del genoma estudiado.”
Veamos a continuacio´n un ejemplo de este componente:
Figura 2.2: Disen˜o del secuenciador: virtual vs. real
Componente Dimensiones (cm) Masa (Kg)
Secuenciador ADN 74 W × 70 D × 36 H 6
Cuadro 2.3: Caracterı´sticas principales del Secuenciador de ADN
2.3. Disen˜o del subsistema de estructura
Como en todos los elementos que se envı´an al espacio la eleccio´n de la estructura del
microsate´lite es un punto esencial en la definicio´n del proyecto puesto que su funcio´n
ba´sica es la de alojar y proteger a los dispositivos internos; en resumen, su misio´n es
mantener la integridad del sistema.
El modelo de spinner predefine como hemos dicho la forma cilı´ndrica del microsate´lite.
Es muy importante advertir que esto afectara´ a la futura disposicio´n interna de todos los
dispositivos en el ensamblaje final. Es nuestro deber entonces definir unas dimensiones
correctas para este cuerpo cilı´ndrico de las cuales derivara´ el volumen del sistema. Remi-
timos a los ca´lculos realizados por mi compan˜ero Jordi Borra`s.
Presentamos a continuacio´n una tabla con las medidas principales del sate´lite:
Componente Dia´metro (cm) Altura (cm) Masa (Kg) Volumen (m3)
Estructura 120 100 38 1,131
Cuadro 2.4: Caracterı´sticas principales de la estructura
En cuestio´n de la decisio´n del material que conformara´ nuestro microsate´lite el peso y la
densidad sera´n factores determinantes. Por lo tanto, buscaremos un material o aleacio´n
de baja densidad, altas prestaciones de dureza, resistente a la corrosio´n y a fuerzas de
traccio´n y compresio´n, y capaz de tener la suficiente resistencia para soportar las fuerzas
y vibraciones que sufrira´ durante el lanzamiento.
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Despue´s de una comparacio´n de los materiales ma´s usados en la industria espacial y
teniendo en cuenta las necesidades de nuestra misio´n concluimos que el material ma´s
adecuado es el aluminio 6061-T6[7]. Sus propiedades fı´sicas son las siguientes:
Densidad Mo´dulo de Young Elongacio´n Coef expansio´n te´rmica
2,71x103kg/m3 68x109 N/m2 10 % 22,9x10−6/oC
Cuadro 2.5: Propiedades fı´sicas del aluminio 6061-T6
Pese a sus propiedades favorables para nuestra misio´n debemos prestar especial aten-
cio´n al desgaste continuo que sufre la estructura del microsate´lite debido a los ciclos
te´rmicos continuos.
Figura 2.3: Disen˜o de la estructura spinner
2.4. Disen˜o de los dispositivos del subsistema de control
de actitud
Como en todos los sate´lites el propo´sito del subsistema de control y determinacio´n de
actitud (ADCS) no es ma´s que orientar al microsate´lite dentro de su propio espacio de
referencia y de realizar las actuaciones y maniobras apropiadas para mantener esta orien-
tacio´n.
La eleccio´n de la posicio´n orbital del microsate´lite en el punto de equilibrio estable Lagran-
ge L4 del sistema Tierra-Luna nos simplifica y facilita el disen˜o del presente subsistema.
Consecuentemente ocurre un ahorro en el control de o´rbita ası´ como un ahorro de masa
y de potencia requerida.
Otra eleccio´n que refleja tambie´n esta voluntad de reduccio´n de complejidad y aumento
de la robustez en el disen˜o del microsate´lite es el modelado tipo spin. La opcio´n escogida
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nos permite el control pasivo del eje principal del sate´lite, ya que este sufrira´ una rotacio´n
continua. Esto se conoce como estabilizacio´n por rotacio´n: una te´cnica en donde la rigi-
dez girosco´pica de un cuerpo rotatorio se usa para mantener su orientacio´n en el espacio
inercial. Si no se manifiesta ningu´n momento perturbador externo, el vector momento an-
gular permanece fijo en el espacio, constante en mo´dulo, direccio´n y sentido. Una ventaja
del control pasivo es la capacidad de lograr una larga vida del sate´lite no limitada por
consumibles de a bordo o por desgaste de piezas. Ası´ debemos centrar nuestra atencio´n
u´nicamente en los dos ejes restantes, para los cuales se requiere un control de actitud
activo sensor-actuador. Por ello veamos a continuacio´n los dispositivos que conseguira´n
dicho objetivo.
2.4.1. Star Tracker
La opcio´n ma´s adecuada para determinar la actitud de nuestro microsate´lite es la orien-
tacio´n respecto las estrellas. Ası´ el sensor escogido es un Star Tracker. Un Star Tracker
es un dispositivo de asistencia al control de actitud, el cual basa su funcionamiento en
la determinacio´n del error de posicio´n como variacio´n de las coordenadas del mo´vil con
respecto a un sistema referencial dadas por las configuraciones estelares detectadas por
el sensor de ima´genes.
El software del Star Tracker identifica tres estrellas dentro del campo estelar, en base a
su brillo y posiciones relativas y determina por comparacio´n, el desplazamiento y rotacio´n
relativos entre ambas ima´genes y envı´a esta informacio´n al procesador para que decida
las maniobras pertinentes.
El Star tracker lo podemos adquirir en Aeroastro[8]. Como en el resto de dispositivos
presentamos aquı´ tambie´n una comparacio´n de ima´genes del dispositivo disen˜ado y del
dispositivo real, adema´s de adjuntar una tabla con sus caracterı´sticas principales.
Figura 2.4: Disen˜o del Star Tracker: virtual vs. real
Componente Dimensiones (cm) Masa (Kg) Precisio´n
Startracker 5.4 x 5.4 x 7.6 0,425 > ±70 arcosegundos, 3-ejes
Cuadro 2.6: Caracterı´sticas principales del Star Tracker
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2.4.2. Giroscopio
Gracias al u´ltimo apartado hemos conocido el sensor que utiliza nuestro microsate´lite para
determinar la actitud, llegados a este punto solo falta escoger que´ actuador movera´ el
sate´lite para corregir los posibles errores. La empresa que nos facilita este hardaware es
Surrey Satellite Technology LTD.[9]
El giroscopio es un dispositivo meca´nico formado esencialmente por un cuerpo con si-
metrı´a de rotacio´n que gira alrededor de su eje de simetrı´a. Cuando se le somete a un
momento de fuerza que tiende a cambiar la orientacio´n del eje de rotacio´n su compor-
tamiento es aparentemente parado´jico ya que el eje de rotacio´n, en lugar de cambiar de
direccio´n como lo harı´a un cuerpo que no girase, cambia de orientacio´n en una direccio´n
perpendicular a la direccio´n ”intuitiva”.
Presenta dos propiedades fundamentales: la inercia girosco´pica y la precesio´n (que es la
inclinacio´n del eje en a´ngulo recto ante cualquier fuerza que tienda a cambiar el plano de
rotacio´n).
La inercia girosco´pica es consecuencia de la primera ley del movimiento de Newton, que
afirma que un cuerpo tiende a continuar en su estado de reposo o movimiento uniforme
si no esta´ sometido a fuerzas externas. Ası´, el giro´scopo, una vez que empieza a girar,
tiende a seguir rotando en el mismo plano en torno al mismo eje espacial.
Cuando una fuerza aplicada a un giro´scopo tiende a cambiar la direccio´n del eje de rota-
cio´n, el eje se desplaza en una direccio´n que forma un a´ngulo recto con la direccio´n de
aplicacio´n de la fuerza. Este movimiento es causado a la vez por el momento angular del
cuerpo en rotacio´n y por la fuerza aplicada y se conoce como precesio´n.
Figura 2.5: Disen˜o del giro´scopo: virtual vs. real
Componente Dimensiones (cm) Masa (Kg) Margen de Temperatura
Giroscopio 24 x 9 4,7 -20oC hasta 50oC
Cuadro 2.7: Caracterı´sticas principales del Giroscopio
A parte de algunas desventajas tı´picas que estos dispositivos tienen como la elevada
masa, los giroscopios pueden alcanzar la velocidad ma´xima de funcionamiento causan-
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do ası´ la pe´rdida del control de actitud por no poder provocar ma´s momento. Como no
es admisible una pe´rdida del control de actitud los giroscopios debera´n trabajar conjun-
tamente con otro dispositivo del que dotaremos a nuestro sate´lite. Utilizaremos motores
para compensar el momento de los giroscopios (es decir para frenarlos).
2.4.3. Motor
Normalmente el concepto de subsistema de propulsio´n es conocido como aquel que se
emplea como subsistema primario con un u´nico propo´sito de, como muy bien su nombre
dice, propulsar al sate´lite en el espacio interplanetario. En nuestro caso el concepto de
propulsio´n sera´ entendido como un asistente al subsistema de control de actitud, concre-
tamente a los dos ejes que requieren de un control activo de actitud.
El propulsor que ma´s se acoge a las necesidades de nuestro disen˜o es el 20N HYDRA-
ZINE THRUSTER Model CHT 20. Es un motor simple desarrollado en Astrium’s Lam-
poldshausen Centre[10], dado que los requerimientos del sistema son poco elevados, de
monopropelente de disociacio´n catalı´tica de hidracina. El empuje se consigue por la des-
composicio´n de este compuesto quı´mico al pasar a trave´s de la plataforma producie´ndose
nitro´geno, amonı´aco e hidro´geno.
Figura 2.6: Disen˜o del motor: virtual vs. real
Componente Longitud Ancho tobera Masa (Kg) Impulso total
Motor 19,5 cm 3,3 cm 0.395 517,000 Ns
Cuadro 2.8: Caracterı´sticas principales del Motor
2.4.4. Tanque de combustible
El hecho de necesitar motores en el control de actitud implica que debemos tambie´n
cargar combustible en nuestro sate´lite. Para ello disen˜amos tanques de combustible per-
tenecientes a Astrium Bremen[11], hablamos de tanques por tensio´n superficial del com-
bustible. Tal y como su nombre indica aprovechan la propiedad de tensio´n superficial del
combustible para maximizar el uso, y reducir consecuentemente los residuos.
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Figura 2.7: Disen˜o del tanque de combustible: virtual vs. real
Componente Material Combustible Masa (Kg)
Tanque de combustible Titanio Hidracina 5
Cuadro 2.9: Caracterı´sticas principales del Tanque de combustible
2.5. Disen˜o de los dispositivos del subsistema de compu-
tacio´n
Desde un punto de vista ba´sico, el subsistema de computacio´n de un microsate´lite (On-
Board Computer and Data Handling system, o lo que es lo mismo OBCDH) no difiere
mucho de los grandes sate´lites, aunque las reducidas dimensiones y otras restricciones
han permitido el desarrollo de potentes sistemas OBCDH.
Debido a las estructuras de taman˜o reducido y a sus pesos, los microsate´lites no han
sido capaces de aprovechar las tecnologı´as de memorizado y almacenaje debido a los
momentos perjudiciales y a las vibraciones que sufren estos sistemas meca´nicos. En res-
puesta a esto, los microsate´lites utilizan memorias de estado so´lido permitiendo grandes
densidades de almacenaje y un fa´cil y ra´pido acceso digital a la memoria. Adema´s existe
la tendencia a implementar progresivamente procesadores ma´s ra´pidos.
Todas estas nuevas tendencias de produccio´n son consecuencia de un cambio en la in-
dustria del software que tiende a la reduccio´n de costes y de masa.
2.5.1. Procesador
El fabricante Surrey SSTL[12] nos proporciona un procesador adecuado a las necesida-
des de nuestra misio´n. El procesador es el elemento principal del sate´lite, en el que se
programaran las o´rdenes que deba ejecutar a lo largo de la misio´n para la que ha sido
disen˜ado.
En la siguiente tabla podemos observar sus caracterı´sticas principales:
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Figura 2.8: Disen˜o del procesador: virtual vs. real
Componente Dimensiones(cm) Masa (Kg)
Procesador 33 x 33 x 3,2 1,7
Cuadro 2.10: Caracterı´sticas principales del Procesador
2.5.2. Memoria
La memoria es un dispositivo esencial, puesto que es el dispositivo encargado de alma-
cenar los datos surgidos de la realizacio´n del experimento mayoritariamente para des-
pue´s poder transmitirlos. En este caso hemos elegido un dispositivo del fabricante Surrey
SSTL[12] con una capacidad de almacenaje de hasta 500Mb (existen modelos con ca-
pacidades superiores, pero que sobredimensionarı´an excesivamente el sistema, y por lo
tanto, no son de nuestro intere´s).
Describimos a continuacio´n las caracterı´sticas principales que hacen que este dispositivo
haya sido el elegido:
• Lanzamiento y arranque de aplicaciones en menor tiempo: resultado de la mayor
velocidad de lectura y especialmente del tiempo de bu´squeda.
• Menor consumo de energı´a y produccio´n de calor: resultado de no tener partes
meca´nicas.
• Sin ruido: la misma carencia de partes meca´nicas los hace completamente silen-
ciosos
La u´nica desventaja principal reside en el coste del dispositivo dado que los precios de
las memorias de estado so´lido son considerablemente ma´s elevados que el de los tı´picos
discos duros.
Componente Dimensiones(cm) Masa (Kg) Especificaciones
Memoria 33 x 33 x 3,8 0,8 0.5 GByte SDRAM
Cuadro 2.11: Caracterı´sticas principales de la Memoria
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Figura 2.9: Disen˜o de la memoria: virtual vs. real
2.6. Disen˜o de los dispositivos del subsistema de poten-
cia
El subsistema de potencia es el sistema ma´s crı´tico de cualquier sate´lite porque casi
todos los dema´s subsistemas requieren de su energı´a. Esto hace que la tarea de disen˜o
sea crucial para el correcto funcionamiento de la misio´n, ya que se encarga de producir,
almacenar, distribuir y controlar la energı´a ele´ctrica
El objetivo final en te´rminos de fuentes de energı´a para sate´lites sigue siendo el logro de
alta densidad de potencia (W/m2) y alta potencia especı´fica (W/kg). Las baterı´as de Li-ion
han sido utilizadas durante mucho tiempo para aplicaciones terrestres, pero ahora esta´n
abrie´ndose camino en el a´mbito espacial.
Otras preocupaciones en el disen˜o del subsistema de potencia residen en la necesidad
de incluir distribuidores de potencia, acondicionamiento y regulacio´n.
A pesar de las muchas fuentes de potencia existentes para los sate´lites, las ma´s conve-
nientes para microsate´lites son las siguientes:
• Paneles Solares: GaAs, Si, y tecnologı´as emergentes como el arseniato de iridio, el
fosfuro de iridio, y otros,
• Baterı´as: NiCd, NiH2, NiMH, y ma´s recientemente Li-ion y Li-C
Veamos a continuacio´n cuales de estas opciones anteriores y porque´ han sido seleccio-
nadas para dotar al microsate´lite de la energı´a que requiere para su misio´n. Sabiendo
que la obtencio´n de potencia se realiza mediante la captacio´n de energı´a solar a trave´s
de paneles solares que la transforman en energı´a ele´ctrica por conversio´n fotovoltaica.
2.6.1. Panel Solar
Dos cuestiones muy importantes a tener en cuenta para el disen˜o de los paneles solares
son:
• La potencia requerida por el microsate´lite para funcionar correctamente.
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• La disposicio´n de las celdas y su montaje en la estructura final del microsate´lite.
Esta nos condicionara´ la superficie u´til de los paneles.
Actualmente se producen tres tipos principales de paneles solares: multijuncio´n, juncio´n
simple y de pelı´cula fina. El uso de estas u´ltimas todavı´a no esta´ desarrollado en el a´mbito
espacial, ası´ que de las otras dos opciones que nos restan seleccionamos la de mutijun-
cio´n puesto que en te´rminos de eficiencia demuestra ser mejor.
Emcore[13] es la empresa de la que obtenemos estos paneles solares de tecnologı´a mul-
tijuncio´n lnGaP/GaAs/Ge que nos ofrecen una alta eficiencia a cambio de una masa de
celdas reducida de 84 mg/cm2.
Figura 2.10: Disen˜o del panel solar: virtual vs. real
Componente Superficie Total Masa (Kg) Densidad Potencia Solar
Paneles Solares 2,2m2 1,85 1367 W/m2
Cuadro 2.12: Caracterı´sticas principales de los Paneles Solares
2.6.2. Unidad de potencia
Como hemos comentado anteriormente, por definicio´n el subsistema de potencia se en-
carga de producir, almacenar, distribuir y controlar la energı´a ele´ctrica. Hasta el momento
y con la descripcio´n de los paneles solares solamente hemos tratado la funcio´n de pro-
duccio´n, por lo tanto necesitamos un dispositivo que se encargue del almacenamiento,
distribucio´n y control de la energı´a: una unidad de potencia.
Terma Space[14] disen˜a un componente que se adapta perfectamente a nuestro proble-
ma; consta de varios mo´dulos:
• Unidad de control de paneles solares: como bien dice su nombre esta unidad co-
necta la unidad de distribucio´n a los paneles solares y regula cualquier cuestio´n
energe´tica que tenga que ver con ellos.
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• Unidad de control de carga y descarga de baterı´as: esta unidad controla el estado
energe´tico de las baterı´as, es decir de cargar las baterı´as a trave´s de los excedentes
de energı´a de los paneles solares, o de descargarlas en caso de necesidad extra de
energı´a. La principal ventaja de este dispositivo es que incluye la baterı´a de Li-ion
que cubrira´ las demandas extras de energı´a durante eclipses por ejemplo.
• Unidad de comandos y monitorizacio´n: es la encargada de comunicarse con el resto
de sate´lite y de especificar el estado del subsistema de potencia.
Figura 2.11: Disen˜o de la unidad de potencia: virtual vs. real
Componente Dimensiones(cm) Masa (Kg)
Unidad de potencia 6,7 L x 23,8 W x 15,8 H 8
Cuadro 2.13: Caracterı´sticas principales de la Unidad de Potencia
2.7. Disen˜o de los dispositivos del subsistema de control
te´rmico
Los sistemas de proteccio´n te´rmica se usan para mantener los subsistemas del sate´lite
y sus componentes en niveles o´ptimos dentro del rango de temperatura de trabajo a lo
largo de todas las fases de la misio´n, usando los menos recursos posibles.
El disen˜o de estos sistemas de proteccio´n te´rmica dependen del periodo orbital, del nu´me-
ro y duracio´n de los eclipses a los que el sate´lite se ve sometido y a los requerimientos de
temperatura individuales segu´n los tipos de instrumentos embarcados.
Suponiendo una temperatura interna homoge´nea del sistema e igual a la superficial y que
la energı´a recibida por el Sol es constante se nos presenta la oportunidad de una gestio´n
te´rmica de modo pasiva. De todos modos no debemos olvidar que a lo largo de la misio´n
nuestro microsate´lite debera´ superar periodos de penumbra (eclipses) durante los cuales
se pueden dar temperaturas no deseadas por debajo de los lı´mites establecidos. Para
evitar esta situacio´n y a su vez facilitar la operacio´n de aquellos dispositivos que requieren
de temperaturas ma´s elevadas para su funcionamiento cabe contemplar la posibilidad de
hacer uso de radiadores y sensores te´rmicos.
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2.7.1. Radiador
La manera ma´s sencilla de proveer calor a un equipamiento espacial. Para una mejor
administracio´n de la energı´a los radiadores[15] pueden estar continuamente conectados
o activar y desactivar de acuerdo con la temperatura de trabajo de los componentes. Los
radiadores son usados para mantener la temperatura de las baterı´as durante los eclipses
y para mantener la temperatura dentro de los ma´rgenes especificados.
Figura 2.12: Disen˜o del radiador: virtual vs. real
2.7.2. Sensores te´rmicos
A pesar que la temperatura interna del sate´lite opera dentro del margen de temperaturas
establecido para su correcto funcionamiento es indispensable dotar al aparato de senso-
res de temperatura para asegurarnos que esto sea siempre ası´. Los sensores, al igual que
los radiadores, se deben situar en posiciones estrate´gicas, es decir, en puntos crı´ticos a
grandes variaciones de temperatura.
Los sensores seleccionados son de Nanospace Swedish Space Corporation Group[16]
y debemos destacar su impresionante ligereza, 1 gramo por dispositivo. Nuestro sate´lite
contara´ con tres sensores en total
Figura 2.13: Disen˜o del sensor te´rmico: virtual vs. real
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2.8. Disen˜o de los dispositivos del subsistema de teleco-
municaciones
El subsistema de comunicaciones es quiza´s uno de los ma´s vitales en el aspecto operativo
del sate´lite. Este proporciona el u´nico enlace entre el vehı´culo operativo y las estaciones
terrestres u otros sate´lites. Ejemplos de datos transmitidos pueden ser de investigacio´n,
telemetrı´a, resultados de la carga u´til, o relacionados con el estado del sate´lite. Este sub-
sistema juega un papel crucial en el funcionamiento adecuado del vehı´culo en el espacio.
El subsistema de comunicaciones generalmente se compone de un sistema de antenas,
transponder, amplificadores, y equipos de moduladores, filtros de ruido, etc pudiendo va-
riar en funcio´n de la misio´n para la que este´ disen˜ado el sate´lite.
Los factores que ma´s afectaran al subsistema de comunicaciones son: la eficiencia, la
masa, el consumo de potencia, el coste, la fiabilidad Describimos a continuacio´n las ca-
racterı´sticas principales del enlace de comunicaciones que calculo´ Jordi Borra`s anterior-
mente en su TFC:
• Modulacio´n: BPSK
• Velocidad: 100Kbps
• Enlace de bajada: 2,2 GHz
• Enlace de subida: 2 GHz
• SNR: 9,65
• BER: 1*10-5
• Potencia de Tx: 1W
En definitiva entremos en materia y describamos los dispositivos que han sido seleccio-
nados segu´n los para´metros descritos anteriormente, todos ellos de SSTL Surrey[17],
exceptuando el caso de la antena de ganancia elevada que ha sido el u´nico componen-
te del que hemos realizado un disen˜o aproximado puesto que en el mercado no se ha
encontrado ninguna que cumpliera con todos los requisitos que preestablece la misio´n.
2.8.1. Antena de Ganancia Elevada (AGE)
La antena es aquel dispositivo que convierte las sen˜ales ele´ctricas de la portadora en
campos electromagne´ticos polarizados y viceversa.
Los para´metros ma´s importantes a considerar en el disen˜o de una antena son su ganan-
cia, su ancho de haz y sus lo´bulos.
De las ecuaciones de la ganancia y del ancho de haz, se deduce que ” la ganancia de
la antena es siempre proporcional al cuadrado de la frecuencia portadora y del taman˜o
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de la antena, donde el ancho de haz varia inversamente con la frecuencia y el taman˜o.
Entonces, cuanto ma´s grande sea la antena o ma´s elevada sea la frecuencia, ma´s grande
sera´ la ganancia y menor el ancho de haz. Con todo esto queremos llegar a la definicio´n
de los para´metros ba´sicos de la antena.
Figura 2.14: Disen˜o de la AGE: virtual vs. real
Componente Diametro Masa (Kg)
AGE 1000 cm 6
Cuadro 2.14: Caracterı´sticas principales de la Antena de Ganancia Elevada
2.8.2. Antena de Ganancia Baja (AGB)
La antena principal del sistema es la antena de ganancia elevada. Las presentes antenas
de ganancia baja se utilizaran exclusivamente aquellas veces que la AGE no apunte co-
rrectamente, para no perder el contacto con el sate´lite y poder ası´ transmitir la correccio´n
de apuntamiento y volver a operar con la antena parabo´lica.
Figura 2.15: Disen˜o de la AGB: virtual vs. real
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Componente Dimensiones(cm) Masa (Kg) Margen de temperatura
AGB 8,2 x 8,2 x 2 0,08 -20oC hasta +50oC
Cuadro 2.15: Caracterı´sticas principales de la Antena de Ganancia Baja
2.8.3. Transmisor
El transmisor tiene como funcio´n modular sen˜ales ele´ctricas, amplificarlas, y emitirlas co-
mo ondas electromagne´ticas a trave´s de la antena. Opera a una frecuencia de 2,2Ghz,
siendo su estado normal de funcionamiento ”stand by”, a la espera de realizar transmisio-
nes.
Figura 2.16: Disen˜o del transmisor: virtual vs. real
Componente Dimensiones(cm) Masa (Kg) Margen de temperatura
Transmisor 19 x 13,5 x 2,2 0,42 -20oC hasta +50oC
Cuadro 2.16: Caracterı´sticas principales del Transmisor
2.8.4. Receptor
Contrariamente que el transmisor, el receptor debe convertir las sen˜ales electromagne´ti-
cas provenientes de las estaciones terrestres o de otros sate´lites en sen˜ales ele´ctricas. Su
frecuencia de trabajo es de 2Ghz, siendo tambie´n, su estado normal de funcionamiento la
escucha continua.
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Figura 2.17: Disen˜o del receptor: virtual vs. real
Componente Dimensiones (cm) Masa (Kg) Margen de temperatura
Receptor 48 x 13 x 2,2 1 -20oC hasta +50oC
Cuadro 2.17: Caracterı´sticas principales del Receptor
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CAP´ITULO 3. ENSAMBLAJE
Disponemos ya de todos los dispositivos que dara´n vida a la misio´n propuesta. El siguiente
paso, pues, consiste en realizar el ensamblaje final de todos ellos. Para conseguir tal obje-
tivo debemos abrir el mo´dulo Assembly Design del a´mbito de disen˜o meca´nico que ofrece
Catia. (Como hemos explicado en capı´tulos anteriores el mo´dulo Assembly es el encar-
gado de ensamblar las piezas u otros ensamblajes creados previamente. *.CATProduct
es la extensio´n de los ficheros generados por este mo´dulo.)
Llegados a este punto debemos rellenar el archivo con todos los *.CATParts que hemos
creado. Vamos insertando uno a uno todos los dispositivos creados (an˜adiendo ma´s de
uno si se diera el caso) buscando en el directorio que corresponda. Es muy importante
que todos los archivos *.CATPart y el archivo **.CATProduct este´n guardados en la
misma carpeta, de otra forma el proceso no funcionara´
Figura 3.1: Como insertar un nuevo componente
Tenemos un total de 19 componentes cargados en un mismo archivo. Catia a medida que
vamos cargando *.CATParts los emplaza uno sobre el otro debido a que los coloca en el
eje principal que define este nuevo archivo *.CATProduct. Para empezar a trabajar ma´s
co´modamente debemos explosionar todos los componentes para que se repartan aleato-
riamente por el workbench. Y ası´ visualizar todos los modelos claramente espaciados.
El siguiente paso consiste en fijar un componente en una posicio´n absoluta respecto de la
posicio´n inicial de la geometrı´a en el espacio despue´s de la explosio´n, con el objetivo de
asignar condiciones de contacto o restricciones de distancia al resto de componentes en
referencia a este. En nuestro caso el anclaje ma´s lo´gico es la estructura del microsate´lite.
Como se puede apreciar en la Figura 3.2.
En esta misma Figura 3.2 vemos que el a´rbol de operaciones esta´ configurado por un pro-
duct principal sombreado de color azul del que cuelgan ramas correspondientes a cada
dispositivo cargado en el archivo. Es necesario destacar la rama que se llama constraints
pues es la que albergara´ todas las imposiciones espaciales que apliquemos a los compo-
nentes.
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Figura 3.2: Anclaje espacial de la estructura
A trave´s de la paleta de constraints iremos dando condiciones de contacto, condiciones de
distancia, de a´ngulos entre caras, planos, aristas, ejes y ve´rtices de los dispositivos. Sin
olvidarnos de actualizar despue´s de cada una de las operaciones para ver los cambios
que se han producido en la geometrı´a y si la disposicio´n entre componentes es la deseada
o se requiere aplicar ma´s condiciones.
Para hacer estas explicaciones ma´s comprensibles ejemplificaremos la colocacio´n de la
antena de ganancia elevada respecto de la estructura. Para facilitar la visualizacio´n co-
rrecta de todos los pasos escondemos todos los dispositivos restando en pantalla los
necesarios para el ejemplo, esto es: la estructura del microsate´lite y la antena.
El primer paso que realizaremos para que el cuerpo de la antena reste bien centrado con
la estructura sera´ la imposicio´n de que ambos ejes z sean coincidentes.
Nos aparece la ventana de dia´logo informa´ndonos del tipo de restriccio´n que estamos apli-
cando y a que geometrı´a estamos restringiendo. En el a´rbol de operaciones observemos
como se ha creado una segunda operacio´n en la rama de constraints y en el workbench
vemos la seleccio´n que hemos clicado. La barra de herramientas Update se encuentra
disponible ahora, veamos los cambios que han ocurrido. Veamos Figura 3.3.
El resultado obtenido lo vemos en la Figura 3.4. Los respectivos ejes z de la antena y la
estructura se encuentran alineados, por lo tanto el paso realizado es correcto. Pero no
hemos terminado todavı´a porque el cuerpo de la antena no tiene ningu´n contacto fı´sico
con la estructura y es precisamente esto lo que estamos buscando. Debemos continuar
aplicando ma´s restricciones.
Ensamblaje 33
Figura 3.3: Creacio´n coincidencia 1: Ejes z de los dispositivos
Figura 3.4: Actualizacio´n de la coincidencia 1
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Apliquemos entonces otra restriccio´n entre las caras que nos interesa que descansen una
sobre la otra: Coincidence Constraint. Figura 3.5.
Figura 3.5: Creacio´n coincidencia 2: contacto entre caras
Realizamos un update y obtenemos la posicio´n definitiva de la antena de ganancia eleva-
da tal y como nos habı´amos propuesto: Figura 3.6. Debemos repetir sucesivamente estos
pasos hasta lograr todas las posiciones deseadas del resto de dispositivos que forman
parte de nuestra misio´n.
Figura 3.6: Actualizacio´n de la coincidencia 2
Tal y como propuso Jordi Borra`s colocamos los dispositivos en el interior del chasis de ma-
nera escalonada, procurando colocar los dispositivos que necesiten trabajar en un rango
de temperaturas elevado cerca de aquellos que producen ma´s calor. Y teniendo en cuenta
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que la carga u´til debe situarse en la parte inferior donde se encuentran las 3 ventanas con
diferentes espesores y materiales que apantallaran la radiacio´n.El resultado final con el
que realizaremos el ana´lisis descrito en el siguiente capı´tulo es el siguiente:
Figura 3.7: Vistas del ensamblaje final del micorsate´lite
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CAP´ITULO 4. AN ´ALISIS Y RESULTADOS
La Ingenierı´a asistida por computadora (CAE, del ingle´s: Computer Assisted Engineering)
es la aplicacio´n de programas computacionales de ingenierı´a para evaluar componentes
o ensamblajes. Contiene simulacio´n, validacio´n y optimizacio´n de productos y herramien-
tas de manufactura. La aplicacio´n principal de CAE, usada en ingenierı´a civil, meca´nica,
aeroespacial, y electro´nica, se trata del ana´lisis por elementos finitos (FEA por sus siglas
del ingle´s: Finite Element Analysis) conjuntamente con el Disen˜o Asistido por Computador
(CAD).
Hasta el momento este trabajo ha tratado la parte de disen˜o asistido por computador a
trave´s del disen˜o del microsate´lite. Ha llegado el momento de explotar la parte analı´tica
de CATIA V5R16.
Comu´nmente se usa FEA en determinar los esfuerzos y desplazamientos en sistemas
meca´nicos. Es adema´s usado de manera rutinaria en el ana´lisis de muchos otros tipos de
problemas, entre ellos Transferencia de calor, dina´mica de fluidos, y electromagnetismo.
Con FEA se pueden manejar sistemas complejos cuyas soluciones analı´ticas son difı´ciles
de encontrar, usa una te´cnica nume´rica llamada me´todo de elementos finitos (MEF).
En general, hay tres fases en cualquier tarea asistida por computador:
1. Pre-procesamiento: definir el modelo de elementos finitos y los factores ambientales
que influyen en e´l.
2. Solucio´n del ana´lisis: solucionar el modelo de elementos finitos.
3. Post-procesamiento de resultados usando herramientas de visualizacio´n.
Realizaremos dos tipos de ana´lisis de nuestro sate´lite.
• Ana´lisis estructural consiste en modelos lineales y no lineales. Los modelos lineales
usan simples para´metros y asumen que el material no es deformado pla´sticamente.
Los modelos no lineales consisten en tensionar el material ma´s alla´ de sus capaci-
dades ela´sticas. La tensio´n en el material varı´a con la cantidad de deformacio´n.
• Ana´lisis vibracional es usado para testear el material contra vibraciones aleatorias,
choques e impactos. Cada uno de estos incidentes puede actuar en la frecuencia
natural del material, que en cambio, puede causar resonancia y el consecuente fallo.
A trave´s de estos ana´lisis queremos comprobar si el sate´lite es capaz de soportar las car-
gas a las que se ve sometido durante el lanzamiento, pues si e´ste no resiste sufrira´ dan˜os
irreparables que imposibilitaran el desarrollo correcto de la misio´n.
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4.1. Me´todo de elementos finitos
El MEF se basa en transformar un cuerpo de naturaleza continua en un modelo discreto
aproximado, esta transformacio´n se denomina discretizacio´n del modelo. Hablamos de un
me´todo de resolucio´n de ecuaciones diferenciales.
El me´todo se basa en dividir el cuerpo o estructura (medio continuo) en una serie de sub-
dominios no intersectantes entre sı´ denominados elementos finitos, cuyo comportamiento
se especifica mediante un nu´mero finito de para´metros. Dentro de cada elemento se dis-
tinguen una serie de puntos representativos llamados nodos. Dos nodos son adyacentes
si pertenecen al mismo elemento finito; adema´s, un nodo sobre la frontera de un elemen-
to finito puede pertenecer a varios elementos. El conjunto de nodos considerando sus
relaciones de adyacencia se llama malla.
Los ca´lculos se realizan sobre la malla creada en una etapa previa a los ca´lculos que se
denomina pre-proceso.
Tı´picamente el me´todo de los elementos finitos se programa computacionalmente para
calcular el campo de desplazamientos y, posteriormente, a trave´s de relaciones cinema´ti-
cas y constitutivas las deformaciones y tensiones respectivamente, cuando se trata de
un problema de meca´nica de so´lidos deformables o ma´s generalmente un problema de
meca´nica de medios continuos.
El conocimiento de lo que sucede en el interior del modelo del cuerpo aproximado, se
obtiene mediante la interpolacio´n de los valores conocidos en los nodos. El MEF parte del
ca´lculo matricial en el planteamiento del equilibrio en los nodos mediante un sistema de
ecuaciones resultado de la contribucio´n de los elementos.
Es, por tanto, una aproximacio´n de los valores de una funcio´n a partir del conocimiento de
un nu´mero determinado y finito de puntos.
Finalmente los resultados obtenidos se presentan en la etapa de post-proceso, general-
mente de forma gra´fica para su ana´lisis.
4.1.1. Pre-proceso
El primer paso en FEA, pre-proceso, es construir un modelo de elementos finitos de la
estructura a ser analizada, en nuestro estudio e´ste es 3D. El objetivo principal del modelo
es replicar de manera realista los para´metros importantes y caracterı´sticas del modelo
real.
Una vez se ha creado la geometrı´a que queremos estudiar, esto es el ensamblaje del
microsate´lite, el MEF utiliza un complejo procedimiento para definir y dividir el modelo en
elementos con sus correspondientes nodos que conformaran la red llamada malla. Esta
malla esta´ programada para contener el material y las propiedades de la estructura que
definen como esta reaccionara´ ante ciertas condiciones de carga.
A los nodos que, representan puntos en los cuales se calcula el desplazamiento, se les
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asigna una densidad segu´n el material. Las regiones que recibira´n gran cantidad de estre´s
tienen normalmente una mayor densidad de nodos (densidad de malla) que aquellos que
experimentan poco o ninguno. Puntos de intere´s consisten en: esquinas, detalles comple-
jos, y a´reas de elevado estre´s. La malla actu´a como la red de una aran˜a en la que desde
cada nodo se extiende un elemento de malla a cada nodo adyacente.
Debido al hecho que estamos tratando con un cuerpo so´lido el mallado que podemos
obtener de Catia esta´ formado por elementos isoparame´tricos de 10 nodos: tetaedros
parabo´licos que permiten un comportamiento ela´stico. A continuacio´n se muestra como
serı´a cada uno de estos elementos finitos:
Figura 4.1: Elemento tetrae´drico parabo´lico
Veamos a continuacio´n un resumen de las caracterı´sticas principales de la malla creada
por CATIA y su visualizacio´n :
Nodos Elementos Conectividad Estadı´sticas
170793 97868 TE10 97868 ( 100,00 %)
Cuadro 4.1: Caracterı´sticas principales de los elementos de la malla.
Figura 4.2: Mallado del microsate´lite
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4.1.2. Ca´lculo
En la siguiente etapa del ana´lisis de elementos finitos se lleva a cabo una serie de pro-
cesos computacionales que involucran fuerzas aplicadas, y las propiedades de los ele-
mentos de donde producir un modelo de solucio´n. Tal ana´lisis estructural permite la de-
terminacio´n de efectos como lo son las deformaciones, tracciones o tensiones que son
causadas por fuerzas estructurales aplicadas.
Por otra parte, durante el lanzamiento se producen vibraciones de baja y media frecuencia
que pueden dar lugar a feno´menos de resonancia en el sate´lite. En caso de que dichos
feno´menos aparecieran, se podrı´a causar serios desperfectos en el sate´lite.
Uno de los ensayos ma´s importantes de cualquier sate´lite es el de vibraciones, que se
realiza en una mesa de vibraciones denominada shacker. En ella, se alimentan frecuen-
cias de vibracio´n aleatoria en el rango que va desde los 20 hasta los 2000 Hz, y con
aceleraciones pico de unos 14 g, y de oscilaciones sinoidales entre los 50 y 2000 Hz, con
aceleraciones pico de 15 g. En ambos casos, la frecuencia aumenta dos octavas cada
minuto.
En nuestro caso pretendemos simular el esfuerzo que tendra´ que soportar el microsate´lite
durante el lanzamiento. Para lograr tal objetivo hemos consultado el Space Mission Analy-
sis and Design[18] del que hemos obtenido un valor medio de las aceleraciones axiales
tı´picas de las lanzaderas: 5 g.
Figura 4.3: Aceleracio´n axial de 5g.
4.1.3. Post-proceso
Despue´s del ca´lculo, los resultados obtenidos pueden ser visualizados a trave´s de he-
rramientas especı´ficas para ası´ identificar la reaccio´n de nuestro disen˜o a los esfuerzos
impuestos. Herramientas nume´ricas y gra´ficas permiten la localizacio´n precisa de infor-
macio´n como esfuerzos y deformaciones.
Ana´lisis y Resultados 41
4.1.3.1. Aplicacio´n aceleracio´n axial 5g
El primer caso que trataremos es de la deformacio´n que sufre nuestro sate´lite al aplicarle
la aceleracio´n axial de 5g. La estructura, remitiendo de nuevo al TFC anterior, que se
propuso en la etapa Pre-Fase A estaba compuesta por 2mm de grosor en todas sus
caras. Hemos comprobado en el primer ana´lisis realizado que este disen˜o no era factible
ya que se deformaba en exceso y dan˜aba los dispositivos internos debido al gran peso
que ejerce la AGE.
Con la idea de refinar el disen˜o se ha incrementado el grosor de la cara superior de la
estructura hasta los 25mm. Veamos ahora que´ resultado nos ha ofrecido este incremento:
Figura 4.4: Desplazamiento translacional del microsate´lite
Comprobamos que la deformacio´n sufrida por el microsate´lite es ı´nfima, la estructura se
deforma u´nicamente 0,0834mm en el punto ma´ximo. Para comprender este feno´meno con
ma´s detalle adjuntamos una imagen exagerada de esta deformacio´n que sufre el micro-
sate´lite. Fije´monos que las partes ma´s dan˜adas, por decirlo de alguna manera, son la cara
superior de la estructura con un valor ma´ximo de 0,0834mm; y los motores, en donde las
toberas sufren una deformacio´n de 0,00834mm, inclina´ndose en la misma direccio´n en la
que se aplica la aceleracio´n axial como es lo´gico.
Figura 4.5: Malla deformada despue´s de aplicar la carga.
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Otra posibilidad de visualizar el disen˜o que ofrece Catia es la tensio´n de Von Mises, que
es una magnitud fı´sica proporcional a la energı´a de distorsio´n. En ingenierı´a estructural
se usa en el contexto de las teorı´as de fallo (criterios usados para determinar los esfuer-
zos permisibles en estructuras o componentes de ma´quinas) como indicador de un buen
disen˜o para materiales du´ctiles. La energı´a de Von Mises puede calcularse fa´cilmente a
partir de las tensiones principales del tensor tensio´n en un punto de un so´lido deformable,
mediante la expresio´n:
Figura 4.6: Fo´rmula energı´a de Von Mises
Veamos en las ima´genes que siguen a continuacio´n si los resultados son razonables para
el ca´lculo propuesto.
Figura 4.7: Tensio´n de Von Mises.
En la Figura 4.8 podemos apreciar que la parte con mayor energı´a de distorsio´n corres-
ponde a la base que sujeta la AGE. Sin duda los resultados concuerdan a la perfeccio´n.
El hecho que la parte superior de la estructura sea la que ma´s se deforma resulta en un
aumento en la tensio´n de la base de la antena que esta´ fija a esta parte superior de la
estructura.
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Figura 4.8: Detalle del valor ma´ximo de la tensio´n de Von Mises.
4.1.3.2. Vibraciones y feno´menos de resonancia
Durante el lanzamiento el sate´lite no solo sufrira´ una aceleracio´n axial sino que se vera´ so-
metido a las vibraciones comentadas anteriormente que podrı´an causar graves dan˜os en
los dispositivos. Por ello es necesario realizar un estudio frecuencial realizando un barri-
do de frecuencias entre 5Hz y 100 Hz, con el objetivo de detectar modos de resonancia
peligrosos para nuestro modelo.
Y como era de esperar el sate´lite sı´ se deforma:
Figura 4.9: Desplazamiento translacional en el caso frecuencial
Esta vez alcanza unos valores preocupantes, pues 163mm es un valor excesivo de defor-
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macio´n. Podemos comprobar con la imagen que sigue a continuacio´n que hay dispositivos
internos que resultarı´an dan˜ados:
Figura 4.10: Plano de corte del microsate´lite.
Vemos que los giroscopios y el receptor resultarı´an gravemente afectados por la tapa
superior de la estructura. A su vez debido al gran desplazamiento que sufrirı´a e´sta las
fijaciones de los dispositivos que reposan sobre la tapa superior resultarı´an dan˜adas tam-
bie´n. Observemos como se abolla la estructura y los paneles solares.
Figura 4.11: Malla deformada a causa de las vibraciones.
Todo esto se puede resumir con una energı´a de distorsio´n con valores mucho ma´s eleva-
dos que en el caso anterior y ma´s extendidos a nivel superficial.
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Figura 4.12: Tensio´n de Von Mises a causa de las vibraciones.
Estos resultados mostrados a causa de las vibraciones deberı´an preocuparno, aunque no
es ası´. De hecho, el primer modo frecuencial en el que hallamos estas deformaciones se
da a 153,91 Hz, fuera del rango que habı´amos propuesto para nuestro estudio.
Ası´ que podemos concluir que nuestro disen˜o ha superado exitosamente las pruebas a
las que le hemos sometido.
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CAP´ITULO 5. CONCLUSIONES
El objetivo principal de este TFC ha sido la continuacio´n del documento desarrollado por
Jordi Borra`s; partiendo de sus ca´lculos y especificaciones debı´amos disen˜ar un micro-
sate´lite lo ma´s real posible y comprobar si analı´ticamente este disen˜o era viable o no.
El primer paso que debı´amos dar era encontrar dispositivos que se ajustaran a las limita-
ciones que supone el concepto de microsate´lite, es decir, peso y dimensiones reducidas,
sin por ello obtener resultados de peor calidad; garantizando siempre el buen funciona-
miento del conjunto y teniendo en cuenta la gran relacio´n de dependencia que existe entre
los subsistemas. Este primer objetivo ha sido logrado con e´xito dado que la gran mayorı´a
de dispositivos desarrollados en este trabajo, como se ha comentado hasta el momento,
son dispositivos que se pueden adquirir en el mercado de hoy en dı´a.
Paralelamente tenı´amos que escoger un software adecuado que permitiera la recreacio´n
de todos los componentes reales hallados en la bu´squeda anterior, la definicio´n completa
del microsate´lite como un u´nico archivo (esto es el ensamblaje) y el ana´lisis posterior.
Desde mi punto de vista esta parte del trabajo que para muchos podrı´a pasar inadvertida
ha resultado muy educativa puesto que me ha dado la posibilidad de adentrarme ma´s en
el mundo de las empresas y asociaciones espaciales. Adema´s de presentarme y aprender
a utilizar gran cantidad de software de disen˜o, las conocidas como herramientas CAD, y
software de ana´lisis mediante el me´todo de elementos finitos. De hecho soy capaz de
manejar los tres programas presentados en este documento.
Una vez conseguidos estos dos primeros objetivos ba´sicos se han disen˜o uno a uno
todos los componentes que conforman los diferentes subsistemas del microsate´lite. Se
ha intentado conseguir un disen˜o lo ma´s realista posible partiendo de los datasheets que
ofrecen las empresas, y disen˜ando los detalles ma´s caracterı´sticos de cada componente
adema´s de aplicar diferentes materiales cuando ha sido necesario. Hemos construido
ası´ todos los dispositivos, virtualmente hablando.
Se ha realizado el ensamblaje final siempre con la mirada fija en conseguir un buen disen˜o
para lo cual ha sido necesario estudiar la disposicio´n de los componentes en el interior del
modelo. Teniendo en cuenta a la hora de colocar los dispositivos el margen de temperatura
operativo de cada uno (una futura mejora para este trabajo podrı´a ser la decisio´n de la
situacio´n exacta de cada dispositivo y de que´ manera colocarlos en el sate´lite, adema´s de
an˜adir el bus de datos y de potencia). Y finalmente se ha analizado el modelo disen˜ado. De
esta manera se han logrado todos los objetivos propuestos. Pero es ma´s, no solo se han
logrado satisfactoriamente, sino que con los resultados obtenidos podemos confiar en que
el disen˜o del microsate´lite es correcto. Los dispositivos cubren las funciones para las que
han sido disen˜ados y a su vez el conjunto final, es decir el ensamblaje del microsate´lite
responde a los esfuerzos a los que es sometido sin sufrir dan˜os.
La valoracio´n personal de este TFC es muy satisfactoria ya que me ha permitido enfren-
tarme de lleno a un aute´ntico problema de ingenierı´a y mediante la ayuda, colaboracio´n y
apoyo de mis tutores, juntos hemos conseguido superarlo.
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AP ´ENDICE A. COMO DISE ˜NAR UNA PIEZA CON
CATIA V5R16
A modo de mejorar la compresio´n del disen˜o de todos los dispositivos creemos convenien-
te ejemplificar la construccio´n virtual de una pieza cualquiera. De esta manera sera´ ma´s
fa´cil entender la metodologı´a que hemos seguido para desarrollador el microsate´lite.
Explicaremos el disen˜o de la siguiente pieza, un pisto´n:
Figura A.1: Modelado final del pisto´n que vamos a disen˜ar.
Para realizar un disen˜o de este tipo es imprescindible iniciar el mo´dulo Part Design que se
ha presentado anteriormente en este documento. Una vez en la pantalla del workbench
principal y a partir del modelo e informacio´n que nos facilita el datasheet (en el caso de
los dispositivos montados en el microsate´lite) debemos pensar que operaciones sera´n las
ma´s adecuadas para construir la pieza.
Concretamente en este ejemplo pensamos que la mejor manera de empezar es reali-
zando un cilı´ndro. Ası´ pues definiremos primeramente una circunferencia en el sketch y
extrusionaremos esta geometrı´a sencilla.
Una vez conseguida la apariencia ba´sica el segundo paso que debemos dar es modelar
Figura A.2: Operacio´n 1: Realizar el cilindro principal.
formas ma´s complejas, vaciados, agujeros, etc No es necesario realizar dos vaciados
laterales iguales como el de la figura que sigue a continuacio´n, basta con modelar uno y
despue´s aplicar una simetrı´a.
Figura A.3: Operacio´n 2: Vaciado lateral de la pieza.
Llegado a este punto podemos creamos un esbozo y una nueva extrusio´n con los siguien-
tes para´metros:
Figura A.4: Operacio´n 3: Creacio´n de nuevas formas.
Cada vez resulta ma´s intuitiva la forma del pisto´n, pero para conseguir el modelo que
hemos presentado en la figura A.1 debemos realizar varias operaciones ma´s. Seguimos
vaciando la pieza de la forma que muestra la figura A.5.
Y para terminar definitivamente con el disen˜o del pisto´n y finalizar su modelado debemos
Figura A.5: Operacio´n 4: Vaciados varios para conseguir el modelado del pisto´n.
agujerear la pieza tal y como muestra la figura A.6, pudiendo centrar el agujero en la cara
que deseemos perforar; y redondear los bordes con el radio deseado. Veamos como se
hace:
Figura A.6: Operacio´n 5: Agujereado de la pieza y redonde de aristas.
La apariencia definitiva a presentar se consigue aplicando el material. Catia ofrece una
librerı´a especı´fica con un gran listado de materiales. Podemos retocar tambie´n si ası´ lo
deseamos alguno de los para´metros que define a cada material y ası´ adecuarlo a estudios
posteriores, como por ejemplo un ana´lisis.
